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The PJI-219 liquid-propellant rocket en- 
gine was developed in the period of 1958- 
1961 by the leading Soviet experimental 
office for designing liquid-propellant ro- 
cket engines, founded as far back as 1929 
within the framework of the Gas Dyna- 
mics Laboratory (GDL). 

The engine powers the second stage of 
a space rocket. 


PERFORMANCE CHARACTERISTICS 


4. Thrust in vacuum ...... 2... 90 tons 
2. Specific impulse .......... 293 s 
3. Gas pressure (absolute) in combustion 

ehomber . 6 sae ee REE HH Do 75 atm 
4. Gas expansion ratio in the nozzle. . 268 


5. Propellants: 
oxidizer, nitric-acid type 
fuel, unsymmetrical dimethyl hydrazine 


PJl-219 is a two-chamber engine. The 
propellants are fed to the combustion cham- 
bers from a single turbopump assembly 


P]-219 engine 
4 — combustion chamber; 
2 — fuel pump; 3 — gas ge- 
nerator; 4—thrust frame; 
5 —- oxidizer pump; 6 — oxi- 
dizer manifold; 7 — oxidizer 
cut-off valve; 8 — starting 
tanks; 9 — fuel valve; 
10 — fuel manifold 


Triebwerk PJ]-219 
4—Brennkammer; 2 — Brenn- 
stoffpumpe; 3 — Gasgencra- 
tor; 4—Tragrahmen; 5—Oxy- 
datorpumpe; 6 — Oxydator- 
rohrleitung; 7 — Oxydator- 
Absperrventil; 8 — AnlaBbe- 
hiilter; 9 — Brennstoffventil; 

10 — Brennstoffrohrleitung 


Das Fliissigkeilsraketentriebwerk vom 
Typ PJI-219 wurde von dem 1929 im Rah- 
men des (iasdynamischen Laboratoriums 
gegriindeten sowjetischen Spitzen-K onstruk- 
tionsbiiro fiir Fliissigkeitsraketentriebwerke 
in der Zeilspanne von 1958-1961 entwik- 
kelt. 

Das Triebwerk kommt in der zweiten 
Stufe der Weltraumrakete zum _ Einsatz. 


HAUPTKENNDATEN 
1. Schub im leeren Raum ....... 90 Mp 
2. Spezifischer Impuls. ........ 293 s 
3. Brennkammerdruck. ........ 75 ata 
4. Entspannungsverhiltnis ....... 268 
5. Treibstoffkomponenten: 


Oxydator: Saipetersiure 
Brennstoff: asymmetrisches Dimcthylhydrazin 


Das Tricbwerk vom Typ PJl-219 ist 
nach dem Zweikammerprinzip aufgebaut. 
Die Speisung der Brennkammern mit den 
Treibstoffkomponenten erfolgt von einem 
Turbopumpenaggregat, das zwischen den 


which, for the sake of saving the engine 
dimensions, is located between the com- 
bustion chambers. The turbopump assemb- 
ly comprises a gas turbine and two centri- 
fugal pumps delivering the oxidizer and 
fuel to the combustion chambers. A cer- 
tain proportion of the propellants is bled 
into the gas generator and burnt there, 
the thus produced working gas being di- 
rected to the turbine. The turbine exhaust 
gases are ejected through an auxiliary ex- 
haust nozzle and add to the engine thrust. 


The combustion chambers of the engine 
are cooled by passing the fuel through the 
space outside the chamber jacket (external 
cooling); there are also provisions for film 
cooling, which presumes fuel injection 
through the peripheral row of injectors ad- 
jacent to the chamber walls. This combi- 
nation of external and internal types of 
cooling guarantees a reliable covling of 
the chamber inner walls under high tem- 
peratures of combustion and high  pres- 
sure of gases. 

Starting, operation control, and cut- 
off of the engine are effected automatically 
in response to electric signals sent to the 
appropriate elements of engine control from 
a rocket-borne source. 

The engine ignition requires no peeli- 
minary stage; slarting is achieved by pres- 
sure-feeding the main propellants into the 
gas generator. The propellants ignile spon- 
taneously on contact (hypergolically) in 
the gas gencralor and produce gases which 
begin rotating the turbine. The latter 
starts driving the pumps, thus delivering 
the propellants from the tanks to both 
the gus generator and the combustion 
chambers. As the engine uses a hypergolic 
fuel/oxidizer combination, no special in- 
giters are provided in the combustion cham- 
bers or gas generator. The engine opera- 
tion (thrust) is maintained al a constant 
level or changed by automatically cont- 
rolling the propellant flow rate into the 
gas generator. 

The engine is cut off by simullancously 
stopping the propellant supply to the gas 
generator and combustion chambers. 

The engine features the largest thrust 
of all engines burning nitric-acid oxidizer. 


Brennkammern liegt. Eine solche Anord- 
nung setzt die Abmessungen des Trieb- 
werks herab. In das Turbopumpenaggregat 
gehen eine Gasturbine und zwei Kreisel- 
pumpen fiir die Férderung von Oxydator 
und Brennstoff in die Brennkammern ein. 
Ein Teil der Treibstoffkomponenten wird 
nach den Pumpen in cinen Gasgenerator 
abgeleitet, wo sie zu einem = Arbeitsgas 
verbrannt werden, das in die (:asturbine 
gelangt. Die Turbinenabgase strémen iiber 
die Ausstrémdiise ins Freie heraus und 
entwickeln eine zusitzlich Schubkraft. 

Die AuBenkiihlung der Brennkammern 
geschiecht durch einen Brennstoffstrom, der 
in cinem Kiihlmantel der Brennkammern 
herumgefiihrt wird. Dariiber hinaus ist 
eine Innenkiihlung der Brennkammerwinde 
durch cinen Kiihlschleier aus Brennstoff 
vorgesehen, der aus einer Reiho von Ein- 
spritzdiisen an der Veripherie der Brenn- 
kammerwande in die Brennkammern  ein- 
trill. Die Kombination der AuBen- und 
Innenkiihlung gewahrleistct cine zuverlis- 
sige Kiihlung der Innenwinde der Brenn- 
Xammern bei einer hohen Verbrennungs- 
lemperatuc und einem hohen Verbrennungs- 
druck. 

Anlassen, Steucrung und Abschalten des 
Triebwerks léuft selbsttatig nach den elek- 
trischen Kommandos von Bord der Rakete 
an dic entsprechenden Elemente der Trieb- 
werksaulomatik ab. 

Der AnlaBvorgang erfolgt ohne Schub- 
vorstufe durch die Zufiihrung der Haupt- 
komponenten des Treibstoffs aus den An- 
JaBbchaltern in den Gasgeneralor im Ver- 
driingerverfahren. Der Oxydator und der 
Brennstof{ entziinden sich im Gasgenera- 
tor selbst und die Verbrennungsgase gelan- 
gen in die Turbine. Die Turbine lauft an 
und die Pumpen beginnen die Treibstoff- 
komponenten aus den Behaltern der Ra- 
kete sowohl in den Gasgenerator als auch 
in dic Brennkammern 2u férdern. Da sich 
die im Triebwerk eingesetzten Treibstoff- 
komponenten beim Kontakt selbstentztin- 
den, werden spezielle Ziindeinrichtungen in 
den Brennkammern und im Gasgenerator 
nicht angewendet. Die Aufrechterhaltung 
und Veriinderung des Schubverlaufs des 
Triebwerks kommt auf dem Wege der au- 
tomatischen Regelung der Arbeitsweise des 





Gasgenerators durch die Anderung des 
Durchsatzes der ihm zuzuftihrenden Treib- 
stoffkomponenten zustande. 

Das Abschalten des Triebwerks geschi- 
eht durch die gleichzeitige Unterbrechung 
(Absperrung) der Férderung von Treibstoff- 
komponenten in den Gasgenerator und die 
Brennkammern. 

Das Triebwerk besitzt den grohten Schub 
unter allen mit einem Salpetersaureoxyda- 
tor betriebenen Triebwerken. 


ROCKET ENGINE 
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